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变体飞行器智能材料驱动器和柔性蒙皮研究进展
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摘 要： 变体飞行器需要改变气动外形以在不同的工况下获得最佳的气动性能，智能材料驱动器和柔性蒙皮

是变体飞行器的关键技术。智能材料具有质量轻、结构简单、驱动力大等优点，柔性蒙皮可满足大变形、承受局

部气动载荷的要求，二者均具有非常好的应用前景。本文阐述了形状记忆合金、压电材料、磁致伸缩材料驱动

器的研究进展，分析了基于材料弹性和基于结构的柔性蒙皮发展现状，并对智能材料驱动器和柔性蒙皮研究存

在的问题和发展方向进行了总结和展望。
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Abstract： Morphing aircraft can change its aerodynamic configurations to obtain optimized aerodynamic perfor⁃
mance. Smart material actuator and flexible skin are the key technologies of morphing aircraft. Smart materials have 
the advantages of light weight， simple structure， and large driving force. Flexible skin can meet the requirements of 
large deformation and withstand local aerodynamic loads， both of which have very good application prospects. In 
this paper， the research of actuators made of shape memory alloys， piezoelectric materials and magneto strictive 
materials is introduced. The development of flexible skin based on material elasticity and structure design is ana⁃
lyzed. The related research issue and interests are summarized and prospected.
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0　引  言

变体飞行器是一种能够针对不同飞行状态改

变外形，提高气动性能的飞行器［1］。20 世纪初，莱

特兄弟发现鸟类通过改变翅膀后端羽毛的角度来

控制飞行方向，提出了机翼翘曲概念。运用这一

技术的“飞行者一号”成为最早的使用变体机翼的

实例。普通固定翼飞行器为满足各种飞行工况而

设计的机翼通常为相对最优方案，变体飞行器可

改变气动外形使不同工况下的气动效率和机动性

能保持最佳。目前变体机翼技术已应用于部分飞

行器，如 F111 和 Tu160 的变后掠翼技术、V22 的倾

转旋翼技术以及 B777X 的折叠翼技术等。刚性变

形技术满足了部分战术和技术性能，但存在机构

复杂、质量大、操纵性较差等缺陷，限制了变体飞

行器的发展。

柔性机翼是未来变体飞行器发展的趋势，布

里斯托大学在变形翼项目［2］中阐述了柔性机翼的 4
个优点：①提高飞机性能，扩大飞行范围；②以柔

性机翼替代常规的飞行控制面，可以提高隐身性；

③减小飞行阻力，增加航程；④减少振动、噪声，提

高飞行舒适度与安全性。

智能材料驱动器和柔性蒙皮是发展柔性机翼

的关键技术。智能材料具有质量轻、结构简单、驱

动力大等优点。使用智能材料驱动器取代传统驱

动器，可有效减轻机翼质量，减少复杂机械机构的

使用，具有非常好的应用前景。使用夹芯复合材

料或特殊结构蒙皮可满足柔性蒙皮大变形特性和

承受局部气动载荷的要求。

本文介绍 3 种典型智能材料驱动器在国内

外的应用现状，对相关性能进行比较；同时，介

绍柔性蒙皮的研究进展，并对未来的发展进行

展望。

1　变体飞机智能材料驱动器研究进展

智能材料，是一种能够感知、判断、处理外部

激励且本身可执行的新型功能材料。通常可以

分为两类。一类是感知材料，能够检测并且识

别外界或者内部的激励强度，如电、光、热、应

力、应变等，可用于制作传感器；另一类是驱动

材料，可以根据外部环境或者内部状态变化做

出响应，可用于制作驱动器［3］。例如形状记忆合

金（Shape Memory Alloys，简 称 SMA）、压 电 材

料、磁致伸缩材料等已成为变体机翼驱动器的

研究热点。

1. 1　形状记忆合金驱动器

形状记忆合金是一种加热到临界转变温度就

可恢复预设形状的金属。形状记忆原理是发生在

金属合金中的特殊马氏体相变［4］。迄今为止，形

状记忆合金是已发现的形状记忆材料中记忆性能

最好的材料，种类高达 50 多种，在航空航天领域已

有大量应用。

早在 20 世纪末，美国国防部高级研究设计局

（Defense Advanced Research Projects Agency，简

称 DARPA）的智能翼［5］项目就对 SMA 在变体机

翼上的应用进行了研究。项目第一阶段使用了基

于 SMA 的集成驱动器，取代了标准铰链操纵面。

在风洞实验中证实了此系统的优势，并可有效减

轻飞机质量，节约内部空间。

早期的 SMA 变体机翼驱动器采用的是一种

抗弯结构，如图 1 所示。相邻刚体中部铰接，两个

SMA 线性驱动器在上、下部位连接刚体。加热单

侧 SMA 驱动器可使其收缩，驱动刚体绕支点旋

转，加热另一侧则可反向旋转。利用 SMA 的单程

记忆效应，这种结构在承载时无需输入外界能量

即可保持固定。通过对这种结构的复制，可产生

相当的变形效应。利用抗弯结构设计的变形控制

面如图 2 所示，利用悬臂梁测试 SMA 抗弯结构驱

动器的承载能力如图 3 所示。

图 1 弯曲单元［6］

Fig. 1　Flexural unit cell［6］
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Leung 等［9］等设计了一种用于亚声速飞行器

的变体翼型。变体原理与抗弯结构相似，如图 4 所

示。变体翼型前后两段间通过 SMA 丝构成抗弯

结构偏转角度（图中只显示了上侧 SMA 丝）。中

间安装了超弹性导线，提供断电后翼型恢复原状

所需的回复力。在低速闭环风洞中进行实验，单

侧 15 V 电压/2 A 电流下，实现了翼型后缘±4°的
偏转。这种结构存在的问题是功率消耗高，要使

升力翻倍，需要额外提供 60%~100% 的功率。

法国达索公司制作了一种使用 SMA 丝和连

杆机构的变体后缘装置，如图 5 所示。两股 SMA
丝呈线性连接在一个铰接点上，铰接点与连杆机

构相连以控制后缘变形，两股 SMA 丝分别控制打

开与关闭。该方案仍未完全摆脱复杂的机械结

构，但在实验阶段就实现了较大的变形，工程应用

可行性较高。

大部分 SMA 变形依赖于温度变化，不稳定的

温度会导致 SMA 驱动失控。任秉银等［11］提出了

一种偏动式形状记忆合金驱动器系统，引入了 PID
控制。通过对驱动器的角位移误差进行监控来调

节温度，可实现驱动器的伺服控制。采用 Matlab 
Siumlink 进行控制系统的建模和仿真，结果表明

PID 控制器提高了系统控制的精确性。

李扬等［12］采用 PID 控制 SMA 变体机翼后缘

的变形。机翼后缘要求能够实现连续偏转并在任

一偏转角保持稳定。机翼分段设计，在风洞中测

得马赫数 0. 4、攻角 0°时的机翼气动载荷。每段机

翼载荷不同，使用的 SMA 丝数量也有差异，如图 6
所示。翼尖位移由激光位移传感器测量，使用 PID
电路对 SMA 驱动器实现精准控制。在实验阶段，

用砝码代替受到的集中力，对机翼不同偏转角状

态进行验证。数据表明，偏转角误差均小于 4%，

有较高的控制精度。

Prajapati 等［13］将 SMA 丝嵌入手性结构蒙皮

中，设计了一种以聚丙烯手性蜂窝为主体，SMA 丝

为驱动器的变体结构，如图 7 所示。手性聚丙烯结

图 2 SMA 变体机翼样件［7］

Fig. 2　Morphing wing sample using SMA［7］

 

图 3 SMA 驱动器负载测试［8］

Fig. 3　SMA actuator load test［8］

图 4 变体翼型样件［9］

Fig. 4　Morphing wing sample［9］
图 6 后缘偏转驱动承载实验［12］

Fig. 6　Trailing edge deflection drive load test［12］

图 5 后缘变形装置截面图［10］

Fig. 5　Cross-section of the trailing edge 
deforming device［10］
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构由星形孔和椭圆孔组成，SMA 丝集成在手性结

构的对角线上。在没有驱动器的情况下，通过拉

伸和压缩测试，手性结构可以实现 6%~10% 的面

积变形。采用最大电流为 2 A，0. 083 3 V/s变化速

率电压激发 SMA 丝，25 s 时 SMA 丝开始发生马氏

体相变，50 s 时对角线方向实现了 7. 2 mm 的变形，

100 s 为一个变形周期时间。自然对流是 SMA 的

冷却方式，这将导致较长的冷却时间。从 SMA 丝

的加热时间和冷却过程来看，SMA 的响应速率是

需要考虑的问题。

针对 SMA 驱动器冷却缓慢的问题，Mao Z W
等［14］设计了一种主动空气对流冷却方案。SMA
丝布置在管道内，高压高速冷却气流沿管道流过

SMA 丝。SMA 丝从 67°自然冷却到 30°与 20°的时

间分别为 37. 2、101 s。冷却气流作用下温度下降

到 30°与 20°的时间分别为 10. 7、22 s。冷却时间缩

短了 70% 以上。采用此种带主动冷却装置 SMA
驱动器的变形小翼，偏转周期缩短约 80%，极大地

提高了变形小翼的动态性能。

Ashir 等［15］、Hübler 等［16］研究了集成 SMA 元

件的纤维增强塑料（FRP）结构在变体机翼中的应

用潜力，其中一种基于 SMA 和 FRP 的自适应变体

翼的襟翼样件如图 8 所示。FRP 被胶接在机翼内

形成褶皱，SMA 通过纺织技术集成到 FRP 中，以

达到更好的驱动效率。在 164 mm 的剖面宽度上

布置了 3 个 SMA 单元，每个单元由 4 根直径为

0. 305 mm 的 SMA 丝组成，图中黑框表示传力面

积。对 SMA 丝采用 1 A 电流进行 60 s 的循环驱

动，变体翼的变形速度可达到 2. 3 mm/s，最大变形

2. 8 mm。

1. 2　基于压电材料的驱动器

压电材料（Piezoelectric Materials）是受到压力

作用时会在两端面间产生电压的晶体材料，其具

有的压电效应与逆压电效应可以有效地实现电能

与机械能的转化。压电材料主要包括压电单晶体

和压电多晶体。压电多晶体中又属压电陶瓷应用

最广，具有响应速度快、驱动结构简单、能量效率

高、分布灵活、承载与驱动一体化等优点；但同时

也具有驱动应变小、材料韧性差的缺点［17］。压电

复合纤维的出现改善了这些缺点，如活性纤维复

合材料（AFC）和宏观纤维复合材料（MFC）。通过

将压电陶瓷嵌入到韧性较高的环氧基体中，可以

有效改善压电材料的力学性能，促进了压电材料

在柔性结构中的应用。

Wickramasinghe 等［18］将 MFC 在固定翼 MAV
（Micro Air Vehicle）上进行了应用。使用双晶型

MFC 驱动器作为主驱动器。双晶型 MFC 驱动器

由两个 MFC 薄片粘接在一块薄铝基板两侧组成，

变体翼样件如图 9 所示。单侧机翼使用 4 个双晶

型 MFC 驱动器作为主动后缘，一块以碳纤维预浸

料制成的工字梁连接机翼前缘与主动后缘并提供

机翼的强度和刚度。对双晶型驱动器的弯曲挠度

进行了测试，在 1 Hz、1 500 V（峰峰值）正弦电压

下，最大偏转角度为 9. 4°。使用橡皮筋模拟蒙皮预

应变为驱动器添加轴向压缩预紧力，使偏转角度

增加到 11. 7°。

 
图 7 手性聚丙烯结构［13］

Fig. 7　Chiral polypropylene structure［13］

图 8 FRP 上襟翼预制件［15］

Fig. 8　Preform developed for FRP upper flap［15］
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在双晶型 MFC 驱动器的基础上，Pankonien
等［19-20］提出了一种展向变体后缘概念，如图 10 所

示，设计了一种在不改变主翼盒的情况下取代传

统副翼的模块化后缘，可以实现后缘倾角的局部

控制。Vos［21］设计了一种柔性机翼取代副翼，如图

11 所示。在 1 Hz、200 V（峰峰值）的正弦电压下，

实现了最大挠度 5. 5 mm，与传统舵机驱动的副翼

相比，质量减少了 3. 8%，结构更简单，滚转控制性

能也更出色。

为了将 MFC 驱动翼面应用于速度更快，尺寸

更大的小型无人机，需采用多层并联的构型。Hu 
K M 等［22］提出了一种三层平行 MFC 驱动器结构，

如图 12 所示。驱动器以悬臂梁的形式固定在机翼

前缘。设计了带弧形凹槽的肋，使三层 MFC 实现

同曲率弯曲并围绕中性层旋转。在峰值电压下，变

体机翼的偏转角度达到了±12°。与单层结构驱动

器相比，多层结构可以提供更高的输出力和弯曲刚

度。空速 10 m/s，迎角 0°情况下，多层驱动变体翼

和单层驱动变体翼的偏转角度分别减少到 11. 7°和
9. 0°；空速 40 m/s，迎角 15°情况下，偏转角度分别

减少到 5. 04°和 0. 87°。多层驱动变体翼的变形减

少量明显小于单层驱动变体翼。在高空速和大迎

角状态下，多层结构驱动器的优势更加明显。

Syaifuddin 等［23］设计了一种由单晶压电陶瓷

驱动器 LIPCA 驱动的仿生扑动结构。LIPCA 驱

动器是将单晶压电陶瓷封装进玻璃/碳/环氧树脂

中制作而成，LIPCA 驱动器与扑动装置的模型如

图 13~图 14 所示。采用四连杆机构，可将单晶压

电陶瓷驱动器的有限驱动位移放大转换为较大的

扑动角度，并且可以通过扑翼内侧下方的小型调

节机构调整扑翼旋转角度。测试过程主要围绕扑

翼受到的垂直力和前向力进行。在 9 Hz，300 V
（峰峰值）的正弦电压下，扑翼获得了最大的扑动

力，此时垂直力和前向力的平均值分别为 2. 49 和

0. 83 gf（1 gf≈0. 009 8 N）。

图 11 柔性副翼无人机模型［21］

Fig. 11　Flexible aileron UAV model［21］

图 12 三层 MFC 变形翼结构［22］

Fig. 12　Three-layer parallel MFC 
morphing wing structure［22］

图 9 MFC 压电驱动机翼样件［18］

Fig. 9　Wing sample driven by MFC piezoelectricity［18］

 

图 10 MFC 展向变体后缘［19］

Fig. 10　Trailing edge of MFC spanwise variant［19］

图 13 LIPCA 层合结构［23］

Fig. 13　Laminar structure of LIPCA［23］
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MFC 压电纤维复合材料以及 SMA 大部分用

于微小型飞行器的机翼变体驱动，与实际工程应

用存在较大差距［24］。智能翼［5］项目中，要求作战飞

机能以 60~70 （°）/s 的高速率变体，并实现 20°偏
转角。第一阶段使用的基于 SMA 的驱动器存在

带宽限制，设计团队采用超声电机作为驱动器，成

功地解决了这一难题。超声电机利用压电陶瓷的

逆压电效应，使弹性体在超声频段产生微观机械

振动。通过定子和转子之间的摩擦作用，将定子

的微观振动转换为转子（或动子）的宏观单方向转

动（或直线运动）。具有响应快、扭矩大、质量轻、

结构简单等优点［25］。

智能翼［5］项目第二阶段中，使用了超声电机与

弯梁偏心器集成的驱动系统，如图 15 所示。它可

以将一端的旋转运动转换为另一端的偏转运动。

在一段后缘控制面单元中配置两个独立的偏心器

机构，最终的后缘控制面由十个独立单元组合而

成 。 实 验 在 最 大 马 赫 数 0. 8 和 300 psf（1 psf=      
1 lbf/ft2=47. 880 3 Pa）的动压下进行，一共对 70
多种不同的气动外形进行了测试，后缘实现了超

过 80 （°）/s 的变形速率以及 20°的最大偏转角度。

验证了这种新型电机的使用优势。

刘卫东等［26］采用分布式超声电机与平行四边

形机构实现了后缘变体，如图 16 所示。5 台超声电

机沿展向布置，各自独立，连杆机构上装有角位移

传感器，用于检测后缘偏角。通过变体驱动可实

现 7 种不同的气动外形，最大偏角为 10°。在风速

为 20 m/s，雷诺数为 4. 3×105风洞测试中，对不同

气动外形的升力系数和升阻比进行了比较。后缘

整体向下偏转 10°较向上偏转 10°的升力系数增加

了 0. 579，可见这种变弯度机翼可以有效改变升力

特性。

压电材料还被用作液压泵的高频驱动元件。

美国 KCI 公司（Kinetic Ceramics，Inc.）将压电陶瓷

堆栈在一起作为液压泵驱动器［27］。其开发的压电

液压泵（PHP）使用压电驱动器为泵腔加压，驱动

器行程为 120 μm，驱动频率 1 000 Hz 时，实现了    
1 830 cc/min（1 cc≈1 mL）流量，并开展了飞行实

验，如图 17 所示。

1. 3　基于磁致伸缩材料的驱动器

磁致伸缩材料（Magnetostrictive Material）也

常被用作于液压泵的驱动元件。磁致伸缩材料是

一类具有电磁能/机械能转换功能的材料。基于

磁致伸缩材料的驱动器具有机电转换效率高、能

量密度大、驱动应力高、响应速度快、可靠性高等

优 点［28］。 美 国 的 CSA 公 司（CSA Engineering，
Inc.）［29］用磁致伸缩材料作为液压泵的高频驱动元

件，为变体翼驱动提供动力。在驱动频率 200 Hz，
最大压差 1 000 psi（1 psi=1 lbf/in2=6 894. 76 Pa）
的情况下产生流速约为 1 000 cc/min，驱动峰值功

率达到了 180 W。使用一个起飞质量为 273 lb    

图 17 压电液压泵驱动扭转机翼飞机［27］

Fig. 17　Piezoelectric hydraulic pumps drive 
torsional wing aircraft［27］

图 15 超声电机/弯梁偏心器后缘［5］

Fig. 15　Ultrasonic motor/bending beam 
eccentric trailing edge［5］

图 14 使用 LIPCA 驱动的扑动装置［23］

Fig. 14　Flapping device using LIPCA driver［23］

 

图 16 分布式超声电机驱动后缘［26］

Fig. 16　Distributed ultrasonic motor drives trailing edge［26］
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（1 lb≈0. 453 6 kg），14 in （1 in=0. 025 4 m）长的

无人飞行器作为实验平台，如图 18 所示。变体机

翼系统由液压泵与一个剪刀状连杆机构组成。液

压泵动力可使机翼在 30 s 内完成从 9 in 到 16 in 的

变化。

1. 4　典型智能材料驱动器对比

形状记忆合金有着比一般金属更强大的变形

恢复能力，其冷却方式普遍采用自由对流方式，响

应速率比较低。这对于需要即时变体的飞行器来

说是非常不利的，在考虑使用冷却装置的同时必

须权衡冷却装置增加的结构复杂度及增重问题。

基于压电材料的驱动器具有较高的响应速率，但

大部分驱动功率较小，需在驱动力和位移间进行

权衡，只适用于微小型飞行器，不能满足大变体结

构的要求。超声电机各方面性能都比较优异，但

需额外设计传动机构。磁致伸缩材料也由于其本

身特性无法产生较大变形。部分智能驱动器的性

能对比如表 1 所示。此外，形状记忆聚合物（Shape 
Memory Polymer，简称 SMP）与 SMA 材料拥有相

似的变形特性，但根据近二十年的研究来看很少

有研究者将 SMP 运用于驱动器。可能的原因是引

发 SMP 变形所需要的外部激励（如热、电）不能直

接由外部能量源提供，而需要介质传递，这将增加

系统的复杂性。

2　柔性蒙皮研究进展

早期飞机的机翼蒙皮是织物，随着飞行速度

和气动载荷的增大，需要采用刚度和强度更高的

材料。大多数飞机使用加筋金属薄板作为外蒙

皮［2］，无法实现光滑连续的大变形，通常只能进行

简单的整体变形控制。柔性蒙皮的内部结构和材

料可设计，不仅可以实现变体机翼所需的大变形，

同时也能提供足够的刚度和强度以承受局部气动

载荷。目前柔性蒙皮通常分为两类：一是基于材

料弹性的柔性蒙皮，二是基于结构的柔性蒙皮［30］。

2. 1　基于材料弹性的柔性蒙皮

此类柔性蒙皮变形依赖于材料的大变形特

性，这种变形可通过撤销或改变引起变形的外部

激励来恢复。同时，为了能承受气动载荷，材料需

要自身或通过其他设计拥有一定的刚度和强度。

SMP 是一种可选择的材料，在热激励下，SMP 将

会发生由刚性状态到弹性状态的转变。在弹性状

态下，不施加外力，SMP 会恢复到它的记忆状态。

冷却后可从弹性状态恢复到刚性状态。这意味着

SMP 可以容易地改变形状并在变形后具备承载

能力。

美国 CRG 公司（Cornerstone Research Group， 
Inc.）［31］对 SMP 应用于柔性蒙皮开展了大量研究，

开发出三种基于热固性 SMP 的产品。第一种是基

于苯乙烯的 SMP-Veriflex，应用于表面蒙皮。实

验中，该材料能承受多次循环，但在硬化状态下脆

性极高，无法承受预期的振动载荷，因此 CRG 研发

了另一种更高韧性的航天级 SMP。第二种是以

SMP 树脂作为基体制作的变模量复合材料 DMC
（Dynamic modulus Composites）-Veritex，同 样 被

用于表面蒙皮，但要将这种材料在变形过程中完

全伸展以获得光滑的表面需要很大的驱动力，否

则将出现明显褶皱（如图 19 所示）。第三种是以

SMP 树脂作为基体制作的变模量泡沫材料 DMF
（Dynamic Modulus Foams）-Verilyte（如 图 20 所

示），被用于变体机翼内部的填充材料，高温下可

变形重塑，低温下保持刚性状态以承载气动载荷。

美 国 洛 马 公 司（Lockheed Martin Space Systems 
Company，简称 LMT）［32］将 CRG 的研究成果应用

于“变体飞机结构”项目，为折叠机翼提供技术支

持。在大尺寸原型翼测试中，激活 SMP 加热元件

后发生快速断裂而失败。Yin W L 等［33］设计了一

 

图 18 使用磁致伸缩液压泵的无人飞行器［29］

Fig. 18　Unmanned aerial vehicle using 
magnetostrictive hydraulic pump［29］

表 1　各种驱动器的性能比较［24］

Table 1　Performance comparison of various actuators［24］

驱动器

SMA
SMP

磁致伸缩

压电陶瓷

超声电机

响应速度

慢

慢

快

快

快

能量密度

高

低

中

高

高

输出力

大

小

中

中

中

输出位移

大

大

小

小

大

刚度

大

小

大

大

大
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种嵌入式加热弹簧丝作为 SMP 的激活系统。Yu 
K 等［34］使用纤维增强形状记忆聚合物复合材料

（SMPCs）作为表面蒙皮。通过加入增强相（如碳

纤维）提高 SMP 变形过程中的恢复力。

橡胶是一种常用于机翼蒙皮的弹性材料，受

到极小的力便可产生较大的变形，但其低模量特

点要求增强材料来承载气动载荷。Radestock 等［35］

使用玻璃纤维增强塑料（GFRP）为由乙丙二烯

（EPDM）合成橡胶蒙皮提供刚度。设计的蒙皮应

用于机翼前缘，如图 21 所示。GFRP 是以弦向加

强肋形式进行配置，通过设计加强肋的尺寸和位

置，使蒙皮在展向具有变刚度特性。Wu R 等［36］在

一种受纯剪切力的变体翼中使用碳纤维复合材料

（CFRP）杆为硅橡胶基体提供刚度，并在硅胶两侧

用凯夫拉纤维以蛇形缠绕加固，以减少硅胶沿

CFRP 杆方向产生的裂纹。

德国 Fraunhofer IFAM 公司［37］为变体结构研

制了 HYPERFLEX 泡沫蒙皮材料。这种泡沫材料

在拉压实验中都表现出良好的弹性体性质，且比

橡胶有着更低的泊松比。整体结构是在一个刚性

机翼基础上设计的，如图 22 所示。泡沫弹性体制

作的柔性段提供大变形特性，铝材制作的刚性段

保证结构刚度。为避免两种材料的集成带来应力

集中，使用了硅酮弹性保护层与刚/柔性段层合。

开发了一种新的粘接制造工艺，核心特点是同时

对不同的反应性硅树脂和铝型材进行固化、发泡

和粘接，同时还为金属型材做了脱脂处理。最后

制造了实物用于验证机装配和测试。

2. 2　基于结构的柔性蒙皮

此类柔性蒙皮是在蒙皮夹芯层内通过波纹、

蜂窝等结构实现大变形，强调结构的极端各向异

性。变形过程中非变形方向不发生位移，同时还

应满足机翼的抗弯刚度要求，以此来兼顾面外刚

性和面内柔性的问题。Yokozeki 等［38］是最早提出

将波纹结构用作柔性蒙皮的人之一，并对波纹结

构的力学性能做了测试，波纹结构如图 23 所示。

选取碳纤维平纹织物预浸料制作波纹结构。拉伸

和弯曲实验表明，波纹方向表现出较大柔性、垂直

于波纹方向表现为刚性，有足够的抗弯能力。改

进试样在波纹单侧填充柔性橡胶以形成光滑的气

动表面，在波型凹处沿波纹垂直方向增加了 CFRP
杆件，进一步增加波纹垂直方向的刚度，如图 24
所示。

 

图 20 全尺寸和压缩 400% 的 DMF 块［31］

Fig. 20　Full size and compressed 400% DMF block［31］

图 21 GFRP 增强前缘蒙皮［35］

Fig. 21　Use GFRP to enhance leading edge skin［35］

图 22 机翼截面图［37］

Fig. 22　Wing section［37］

图 19 有褶皱的 DMC［31］

Fig. 19　DMC with folds［31］

 

图 23 波纹结构［38］

Fig. 23　Corrugated structure［38］
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Thill 等［39］对波纹结构的详细参数进行了研

究。对用芳纶纤维、玻璃/碳纤维环氧预浸料分别

制作的波纹结构进行了比较。测试了波纹层合板

厚度和波纹间距增大对波纹结构力学性能的影

响。值得注意的是，文献［38-39］的分析模型与实

验数据吻合度不佳，主要原因是试件中纤维与波

纹方向错位等问题导致性能变化。在实际结构制

造过程中，这是一个需要解决的问题。

Wang B 等［40］利用 3D 打印技术解决了纤维排

布不准确的问题。将连续纤维预先浸渍为直径

1. 0 mm 的长丝，将长丝送入打印机的打印头，打印

头根据预先设置的路径进行打印，使用沉积硅橡

胶作为填充物，完成固化时的保形（如图 25 所示）。

对成品进行热分析与显微检测，纤维能够准确的

排布在基体材料中。通过对打印路径的优化设

计，整个打印过程遵循单行程策略，可以实现芯板

与面板的一体成型，提高了波纹板的强度。

与波纹结构不同，蜂窝结构是典型的胞状周

期结构。蜂窝结构比其基体材料具有更高的孔隙

率和更低的质量密度，因此具有较高的比刚度和

比强度［41］。传统蜂窝变形时非变形方向的收缩会

增加变形方向的轴向刚度，这将会增加变形方向

所需要的驱动力。Olympio 等［42］利用胞角为正的

正泊松比单胞和胞角为负的负泊松比单胞进行了

排列结合，得到了一种零泊松比结构的手风琴形

胞状蜂窝结构，如图 26 所示。这种手风琴结构将

会抑制非变形方向的位移，并且横向模量比构成

蜂窝结构的原材料低几个数量级，可以产生较大

应变，满足柔性蒙皮较低面内刚度和较高面外刚

度要求。

Bubert 等［43］、Avila 等［44］用光敏树脂制作了一

种零泊松比蜂窝结构作为柔性蒙皮的夹芯结构，

如图 27 所示。结构中的 V 形单胞最大局部应变为

1. 5%，却可以使整体结构承受 30% 的压缩，小局

部应变的好处是可以增加结构的疲劳寿命。在垂

直于 V 形结构方向添加碳纤维杆以增加弯曲刚

度。蒙皮的光滑气动外形由硅酮弹性体柔性表面

提供，硅酮中层合了碳纤维，具有一定的刚度，也

能承受一定的局部气动载荷。蒙皮结构如图 28 所

示，柔性表皮与蜂窝结构粘接。这种组合结构黏

合剂不仅需要具有能随变形部位一起变形的高应

变特性，还应能承受结构变形时产生的剪应力。

 

图 26 手风琴形零泊松比结构［42］

Fig. 26　Accordion-shaped zero Poisson's 
ratio construction［42］

图 24 改进后的波纹结构［38］

Fig. 24　Improved corrugated structure［38］

图 25 3D 打印三角形波纹结构［40］

Fig. 25　Triangular corrugated structure by 3D printing［40］

 

图 27 3D 打印的零泊松比蜂窝结构［43］

Fig. 27　Zero-Poisson ratio honeycomb 
structure by 3D printing［43］
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机械超材料具有胞元可设计的特点，性能不

依赖于材料本身的化学成分，而是主要受控于内

部的胞元结构。通过对胞元结构的设计，可实现

一些非材料本体的力学特性，如负/零泊松比、负

热膨胀、多稳态等［45］。其中，负/零泊松比是超材

料应用于柔性蒙皮的重要力学特性。与上述零泊

松比蜂窝结构不同的是，超材料不作为夹芯结构，

而是尽可能的缩小胞元尺寸，以期通过微观结构

设计表征出宏观的材料特性，作为柔性蒙皮材料。

Dayyani 等［46-47］设计了一种零泊松比超材料，

鱼形细胞按阵列排布形成宏观结构，如图 29 所示。

从面内 x方向与 y方向施加载荷时，此结构均呈现

出零泊松比特性。对单胞参数的优化设计可提高

结构弹性。应用于柔性蒙皮时，边界约束会引起

边界局部变形，在边界增加半鱼形单胞会改善局

部应力集中。Chen X 等［48］设计了一种特定方向上

泊松比为零的 3D 超材料，如图 30 所示，单胞为三

维平行四边形结构，超材料的弹性模量与泊松比

均由平行四边形结构参数决定。对平行四边形夹

角、边长和截面尺寸开展优化设计，从 z轴施加单

轴载荷时，此结构在 x方向表现为零泊松比特性，

在 y方向表现为负泊松比特性。

3　技术缺陷与构型创新

3. 1　技术缺陷

变体飞行器的变体结构是比较复杂的系统，

一般包括驱动器，变形蒙皮以及其他相关机构。

智能材料驱动器与柔性蒙皮的研究是推动柔性变

体飞行器发展的关键。目前只有少数研究成果在

工程中得到了实际应用，更多研究仍处于实验室

并存在一些待解决的问题。

1） SMA 变形依赖于温度变化，加热和冷却过

程 缓 慢 ，存 在 低 响 应 率 特 性 ，不 能 及 时 产 生 变

形［13］。压电纤维复合材料改善了压电陶瓷的低韧

性特点，但仍存在驱动应变低的问题，多层驱动结

构进一步提升了性能，也只能应用在微小型飞行

器上［20-22］。超声电机使用压电陶瓷代替了普通电

机的线圈，可产生较大位移，但这种基于定子和转

子之间摩擦的电机寿命较短。磁致伸缩材料也由

于其本身特性无法产生较大驱动位移。

2） 大部分柔性蒙皮在满足弹性及大变形要求

下，仍然只能承受低速飞行时的气动载荷［31］。材

料的老化与疲劳未在实验研究中充分考虑，与工

程应用存在差距［36］。夹芯结构柔性蒙皮需要使用

粘接技术，黏合剂不仅要具备对两种材料有良好

的粘接性能，还需要具备高应变特性及高剪切

强度［37，43］。

3. 2　构型创新

1） 目前进行的智能材料驱动器研究多使用单

一的智能材料，大部分驱动器性能受到智能材料

本身特性的局限。从工程应用角度出发，采用机

械机构与智能材料驱动器相结合的方法将更具可
图  29 鱼形单胞超材料［46］

Fig. 29　Fish cell metamaterials［46］

图 28 V 形单胞柔性蒙皮结构图［43］

Fig. 28　Structure diagram of V-shaped cell flexible skin［43］

图 30 平行四边形点阵结构［48］

Fig. 30　Parallelogram lattice structure［48］
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行性。或可采用两种或者两种以上智能材料联合

驱动的方式，以弥补单一材料的缺陷，但两种智能

材料应具有相似的特性，以避免增加结构复杂度。

2） 具有大变形能力和高刚度特点的柔性蒙皮

将是未来的研究方向。使用离散纤维为弹性材料

增加刚度是一种可探索的方法。离散纤维单胞的

形状与排列方式将会是影响力学性能的关键因

素。将单胞精确布置在弹性材料内将是需要解决

的问题，在增材制造技术日趋完善的情况下，这个

难题将被解决。增材制造技术还可使夹芯结构与

表面蒙皮一体化成型，构件粘接问题会有替代方

案［40］。此外，超材料单元结构的高度可设计性，为

柔性蒙皮材料提供了更多的选择［45］。如今，机器

学习与增材制造技术的迅猛发展，解决了超材料

设计与制造两大核心问题，超材料智能蒙皮等相

关成果的转化将会加快。

4　结束语

自 20 世纪 80 年代起，航空界在柔性机翼上做

出了许多的探索。近二十年的研究表明，智能材

料驱动器和柔性蒙皮将成为柔性变体飞行器的关

键技术。现阶段智能材料驱动器的大部分研究仅

限于实验室，可实现局部小变形驱动，距离结构整

体变形驱动的要求存在一定差距。柔性蒙皮的柔

性和刚度存在设计博弈问题，性能还不够理想。

而周期单胞纤维增强弹性基体复合材料蒙皮与手

性夹层结构相结合的组合结构或可满足新型变体

飞行器的性能要求。
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